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« CONTROLE D'ATTITUDE DE SATELLITES EN PARTICULIER AGILES A 
NOMBRE REDUIT DE GYRODYNES » 

Uinvention concerne le controle d'attitude de satellites par echanges de 
5 moments cinetiques foumis par une pluralite d'actlonneurs inertiels a organes 
rotatlfs montes sur la plate forme des satellites. 

Linvention concerne plus particullerement un precede et un systeme de 
controle d'attitude de satellites dits agiles, c'est-^-<iire capables de manoeuvres 
d'attitude tres rapldes, 6quipes d'un systeme de controle d'attltude comprenant 
10 au molns deux gyrodynes. 

On salt qu'un gyrodyne, egalement appele actionneur gyroscopique et 
souvent designe par le sigle CMG (Control Moment Gyro), se differencie des 
roues de reaction, couramment utilisees pour commander Tattitude d'un satellite 
par echange de moments cinetiques, en ce que le gyrodyne comporte Line toupie 

15 entrainee (par un moteur) en rotation autour d'un axe de rotation lui-rpeme fixe 
sur un support, denomme cardan, orientable (par au moins un autfe moteur) 
autour d*au molns un axe cardan fixe par rapport a la plate-forme du satellite, 
I'axe de rotation de la toupie evoluant perpendiculairement ^ I'axe cardan, alors 
qu'une roue de reaction est entraTnee (par un moteur) en rotation a vltesse 

20 variable autour d'un axe de rotation fixe par rapport ^ la plate-forme du satellite. 

Les precedes et systemes de controle d'attitude de satellites agiles de Tetat 
de la technique comprennent generalement une grappe de trois ou quatre 
gyrodynes delivrant de forts couples suivant les trois axes du satellite. 

Un precede §galement bien connu conslste a utiliser deux gyrodynes tete 
25 beche (leurs moments cinetiques etant egaux en module et opposes en direction) 
pour realiser des couples dans une direction, en Toccurrence la bissectrice 
desdits moments cinetiques. 



Par ailleurs. les brevets US-5.681,012 et US-6.360.996 d6crivent un 
precede utilisant deux gyrodynes pour realiser des couples suivant deux axes 
distincts, 

A cet effet. et en reference a la figure 1. qui represente schematiquement 
la disposition des deux gyrodynes par I'orientation de leurs axes cardan et 
vecteurs moments cinetiques d4velopp6s par rapport au triedre orthogonal de 
reference (X. Y. Z). les axes cardan A1 et A2 des deux gyrodynes sont montes 
dans le plan defini par les deux axes X et Y du triedre. ce plan (X, Y) 6tant 
orthogonal a I'axe Z, qui est par exemple I'axe de pointage d'un instrument 
embarque sur le satellite et qu'il s'agit de basculer. L'angle cp entre les deux 
axes cardan M et A2, doit imperativement etre non nul pour obtenir I'effet 
recherche. Selon les deux brevets US pr6cites. l'angle (p prefere est de 120°. Les 
moments cin6tiques H^, et Hz des deux gyrodynes sont ainsi contraints 
d'6voluer respectlvement dans les plans P1 et P2. orthogonaux respectivement a 
A1 et A2. et formant entre eux le m§me angle (p. En position canonlque, les 
moments cinetiques ^ican et Hzcan des deux gyrodynes sont avantageusement 
align§s dans une configuration tete beche selon I'axe Z. de sorte que le moment 
cinetique total de la paire de gyrodynes est nul. Cet agencement est appele « en 
paire de ciseaux biaises » (« skewed scissor pair »). 

Partant de cette configuration canonique, les moments cin§tiques H^. et 
H2 des gyrodynes sont pivotes chacun autour de leur axe cardan A1 ou A2 
respectrf. de telle fagon que le couple resultant ait nominalement une 
composante nulle suivant I'axe Z. sans quoi au moins un troisieme actionneur. 
aglssant suivant I'axe Z. devrait compenser cette composante. qui pourrait §tre 
6levee du fait que les couples delivres par les gyrodynes sont tres importants. 

Pour que cette composante suivant I'axe Z soit nulle. il est necessaire de 
contraindre revolution temporelle des angles de rotation L1 et L2 donnes 
respectivement aux deux gyrodynes, autour de leur axe cardan respectif A1 et 
A2, a partir de la position canonique. 



Plus precisement. selon US-5. 681,012, il faut que: 
— .s.n(L1)= — .s.n(L2) 

c'est-a-dire, en Integrant : 

cos (L1) = cos (L2) + constante, 

la constante 6tant nulle car L1 = L2 = 0 ^ I'lnstant t = 0. 

En consequence, pour que le procede de controle selon US-5.681.012 
puisse etre mis en oeuvre. II est indispensable que les angles de rotation des 
gyrodynes. a partir de leur position canonlque, solent 6gaux en valeur absolue, 
leur signe pouvant etre identiques (L1 = L2) ou opposes (LI = -L2). Le blals des 
axes cardans A1 et A2 d'un angle <p non nul assure alore la realisation de 
couples dans deux directions U1 et U2 differentes du plan (X, Y), selon que les 
signes desdits angles de rotation sont les memes ou qu'ils sont opposes, comme 
decrit de manidre d6taill6e dans US-5.681.012, auquel on se.reportera 
avantageusement pour davantage de precisions a ce sujet. 

Cependant, il est important de noter que. par principe, la realisation de ces 
deux couples ne peut se faire. selon ce procede connu. que de fagon 
sequentielle. et ne peut pas etre simultanee. car on ne peut avoir en meme 
temps L1 = L2 et L1 = -L2. 

La premiere consequence de ce systdme et procede connus est la non 
contreiablllte selon les trols axes du systdme aux petits angles. D'autres 
actlonneurs dolvent §tre utilises pour pallier cet inconvenient. De plus, pour 
basculer I'axe Z autour d'un axe quelconque U du plan (X. Y). il convient de 
decomposer la rotation R (U) autour de I'axe U en un produit de deux rotations, 
dont la premidre s'effectue autour de i'axe U1 (R (U1)). et la seconde selon I'axe 
U2 (R (U2)). 

Ainsl. pour realiser la rotation R(U). le satellite sera d'abord bascule 
suivant U1 pour realiser la rotation R (U1). puis suivant U2 pour realiser la 
rotation R (U2). avec une phase d'an-et entre les deux rotations. 
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Les limitations de ce procede sont done une non controlabilite aux petlts 
angles, ainsi qu'une sous-optimalite importante de la realisation de manoeuvres 
aux grands angles. 

Le brevet US-6,360,996 porte sur des perfectionnements apportes au 
5 procede selon US-5.681,012. Le principe de base, a savoir la configuration en 
paire de ciseaux biaises, est conserve. Mais en outre, des deviations par rapport 
aux contraintes 

— .sin(L1)= — .sin(L2) 

at at 

c"est-a-dire L1 = L2 ou L1 = -L2, sont acceptees dans US 6360996. les couples 
10 perturbateurs indurts suivant Taxe Z §tant alors compenses par une variation de 
la Vitesse des toupies des gyrodynes. De ce fait, des couplages complexes 
apparaissent entre le controle selon les axes (X, Y) et le controle selon I'axe Z, 
en particulier en mode manoeuvre. 

Ces couplages sont dIfRcilement gerables, et lis engendrent des risques de 
15 saturation des actionneurs suivant I'axe Z. La gestion de ces saturations est une 
caracteristlque centrale du procedS, comme cela resulte de la description qui en 
est faite dans US-6,360,996, et ce d'autant plus que le procede de contrdle decrit 
dans ce brevet n'utllise que des concepts de guidage en basculement tres 
classiques, par determination de trajectolres et realisation de couples a appliquer 
20 sur le satellite pour reallser les trajectoires determin6es. 

Pour pallier les inconv6nients pre-cites de Tetat de la technique (utilisation 
de deux gyrodynes pour creer des couples suivant un axe, ou suivant deux axes 
mais avec de fortes contraintes de realisation), Tinvention propose un systeme de 
contrdle d'attltude de satellite qui comprend une paire de gyrodynes et au moins 
25 un troisieme actionneur dans une configuration diffSrente de celles connues de 
r§tat de la technique, en particulier des brevets US-5,681,012 et US-6,360,996, 
afin de reallser le contrdle d'attltude selon trois axes du satellite, ainsi que des 
basculements rapides, avec des lois de guidage et de controle tres simples ^ 
mettre en oeuvre, et des couplages entre axes maTtrises. 
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A cet effet. le precede selon I'invention. pour contraier I'attitude d'un 
satellite equipe d'un systeme de controle d'attltude dans un triedre de reference 
(X. Y. Z) de posltionnement du satellite, et comprenant au molns trois actionneure 
dits prindpaux. dont deux sont des gyrodynes ayant chacun une touple entrainee 
en rotation autour d'un axe de rotation flk6 sur un cardan orlentable autour d'un 
axe cardan perpendlculaire S I'axe de rotation de la touple correspondante. et fixe 
par rapport au satellite, se caract^rlse en ce que: 

_ on fixe les axes cardan des deux gyrodynes de sorte que ces axes 
cardans son^ paralleles I'un a I'autre et a I'axe (Z). les vecteurs moments 
cinetiques {H^, Hz) des gyrodynes §voluant done dans le plan (X, Y), et 
fomnant entre eux un angle (a) qui par definition con-espond a un biais e = 180 - 

a entre les vecteurs moments cinetiques (h,, H^) lorsque a est difTere^it de 0 et 
180degres; : 

_ en plus des deux gyrodynes, on utilise en complement au molns un 
troisidme actionneur dit principal, d^livrant des couples dans les deux sens dans 
au moins une direction situ6e hors du plan (X. Y). de sorte que ce trx>isieme 
actionneur principal est dit actionneur principal sulvant I'axe (Z); 

_ on imprime un bials (e) non nul entre les vecteurs moments cinetiques 
{H,, H2) des gyrodynes. ledit biais (e) etant clioisi de preference assez petit 
pour ne pas creer un moment cinetique interne trop important ^ bord du satellite, 
et assez grand pour assurer la contr6labillt6 du systeme de contrite d'attltude 
suivant les trois axes (X, Y, Z) sans avoir n6cessairement a modifier ia Vitesse de 
rotation de la touple de I'un au moins des gyrodynes ; 

- on estlme. a partir de mesures fournies par des senseurs utilises ^ bord 
du satellite, les variables cinematiques et dynamiques. qui sont necessaires pour 
le controle d'attitude du satellite, comme par exemple les angles d'attltude et 
vitesses angulaires du satellite suivant les trois axes, 

_ on calcule des variables de conslgne. destinies ^ permettre de r^aliser 
des objectifs asslgn§s au systdme de controle d'attltude du satellite, comme par 
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A cet effet, le procede selon rinvention, pour controler rattitude d'un 
satellite equipe d'un systeme de controle d'attitude dans un triedre de reference 
(X, Y, Z) de positionnement du satellite, et comprenant au moins trois actionneurs 
dits princlpaux, dont deux sont des gyrodynes ayant chacun une toupie entramee 
en rotation autour d'un axe de rotation fixe sur un cardan orientable autour d'un 
axe cardan perpendiculaire a Taxe de rotation de la toupie correspondante, et fixe 
par rapport au satellite, se caract6rise en ce que: 

- on fixe les axes cardan des deux gyrodynes de sorte que ces axes 
cardans sont paralleles Tun a I'autre et a I'axe (Z), les vecteurs moments 

cin^tiques (H^^ Hz) des gyrodynes evoluant done dans le plan (X. Y), et 
formant entre eux un angle (a) qui par definition correspond a un bials s = 1 80 - 

a entre les vecteurs moments cin6tiques {Hi, H2) lorsque a est different de 0 et 
180 degres; 

- en plus des deux gyrodynes, on utilise en complement au moins un 
troisleme actionneur dit principal, delivrant des couples dans les deux sens dans 
au moins une direction situee hors du plan (X, Y), de sorte que ce troisieme 
actionneur principal est dit actionneur principal suivant I'axe (Z); 

- on imprime un biais (e) non nul entre les vecteurs moments dn6tiques 

H2) des gyrodynes, ledit biais (e) 6tant choisi de preference assez petit 
pour ne pas creer un moment cinetique interne trop important a bord du satellite, 
et assez grand pour assurer la controlabilite du systeme de controle d'attitude 
suivant les trois axes (X, Y, Z) sans avoir necessairement a modifier la Vitesse de 
rotation de la toupie de I'un au moins des gyrodynes ; 

- on estime, d partir de mesures fournies par des senseurs utilises a bord 
du satellite, les variables cinematiques et dynamiques, qui sont necessalres pour 
le controle d'attitude du satellite, comme par exemple les angles d'attitude et 
vitesses angulaires du satellite suivant les trois axes, 

- on calcule des variables de conslgne, destinees a permettre de realiser 
des objectifs assignes au systeme de controle d'attitude du satellite, comme par 



exemple des basculements et polntages selon Tun au moins des trols axes du 
triedre (X, Y, Z); 

_ ^ partir d'6carts entre lesdites variables estlmees et lesdites variables 
de consigne. on calcule, puis on envoie aux actionneure principaux des ordres de 
commandes destines § controler I'evoiution desdits hearts dans le temps, lesdits 
ordres de commande transmis aux gyrodynes comprenant au moins des ordres 
destines a faire varier I'orientatlon de leurs axes cardan, comme par exemple des 
consignes de position angulaire des cardans devant etre reallsees par un 
asservissement local en position, ou des consignes en courant 6lectrique devant 
etre injecte dans des moteurs d'orientatlon des axes cardan, etc. 

Ce proced6 ufilisant une paire de gyrodynes dans cette 
configuration partlculidre oCi les moments cinetiques evoluent dans le plan (X, Y) 
avec un angle a non nul. autour d'une position non pas alignee t§te bdche mais 
avec un biais e.= 180 - a non nul. ainsi qu'au moins un troisieme actionneur 
pemiettant de creer des couples non nuls autour de I'axe Z normal au plan (X, Y), 
est avantageux par rapport a I'art anterieur en ce qu'il pemiet comrhe cela est 
decrit ci-aprds d'obtenir tres simplement d'une part la contr6labilit§ de I'attitude 
du satellite suivant les trois axes (X. Y. Z) sans quMI soit n§cessalre de modifier la 
Vitesse de rotation des toupies des gyrodynes. et d'autre part la mise en oeuvre 
aisee de manoeuvres de basculement rapide de I'axe Z. en appliquant 
avantageusement les techniques de guidage en mode manoeuvre proposees 
dans le brevet FR 2 786 283 de la Demanderesse. tout cela avec une grande 
facility de dimensionnement du systeme de contr6le, en particulier en ce qui 
conceme la gestion des couplages entre les axes (X, Y. Z) et le 
dimensionnement des actionneurs qui en r^sulte. 

D'autres avantages et caracteristiques de I'invention ressortiront de 
la description donnee ci-dessous. a titre non limitatif. en reference aux dessins 
annexes sur lesquels : 

- La figure 1. decrite ci-dessus. est une representation sciiematique 
de la disposition de deux gyrodynes. represent6s par les orientations des axes 



cardan et des vecteurs moment cinetique des gyrodynes d'un systeme de 
controle d'attitude selon Tetat de la technique; 

- les figures 2a et 2b representent, de manlere analogue a la figure 
1, les orientations des axes cardan et vecteurs moment cinetique des deux 
gyrodynes du systeme de controle d'attitude selon invention, respectivement 
dans une configuration de principe, dans laquelle un troisieme actionneur 
principal est avantageusement une roue de reaction d-axe Z, et dans une 
configuration redondante dans laquelle le troisieme actionneur principal 
comprend deux roues de reaction dont les axes de rotation Z^ et Z2 sont biaises 
par rapport a I'axe Z, 

- la figure 3 est une representation sch^matique des trois 
acflonneurs princlpaux, dont deux gyrodynes et une roue de reaction, d'un 
systeme de controle d'attitude de satellite selon Tinventlon, 

" les figures 4a et 4b sont des representations schematiques, dans 
le plan (X, Y) dans lequel evoluent les vecteurs moment cinetique des deux 
gyrodynes du systeme de controles d'attitude selon Tinvention, de Teffet, sur le 

vecteur moment cinetique total respectivement d'une variation d'un m§me 
petit angle des angles d'orientation des vecteurs moment cinetique des deux 
gyrodynes, et de variations selon des petits angles opposes des deux memes 
vecteurs moment cin6tique, 

Pour mettre en oeuvre le precede de controle d'attitude d*un satellite selon 
rinvention, une realisation possible, mals non unique, du systeme de controle est 
la sulvante. Le systeme de controle d'attitude du satellite comprend, selon 
rinvention: 

- comme actionneurs principaux, deux gyrodynes dont les axes cardan 

sont paralleles entre eux et typiquement a I'axe Z, leurs moments cinetiques 

et H2 pouvant Stre orientes independamment dans toutes les directions du plan 
(X, Y), comme represents sur la figure 2a. ainsi qu'un troisieme actionneur, 
avantageusement au molns une roue de reaction, utilise en complement pour 
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delivrer des couples, dans les deux sens, hors du plan des moments cinetiques 
des gyrodynes (par exemple sulvant les directions +Z et-Z), cet autre actionneur 
etant d^nomme actionneur principal suivant Z dans la suite de la description. La 
figure 3 represente sch§matiquement un tel exemple de trois actionneurs 
5 principaux. 

Dans la realisation representee sur la figure 3, d'un type notamment 
utilisable sur un satellite, dont la platefomie est schematiquement representee en 
1 , 1'actionneur principal suivant Z est une roue de reaction 2, ^ vitesse de rotation 
variable et pilotee autour de I'axe Z. par exemple I'axe de lacet du satellite, tandis 

10 que les deux gyrodynes 3 et 4 ont chacun une toupie, respectivement 5 et 6, 
entraTnee en rotation, a une vitesse controlee. le plus souvent constante mais 
pouvant etre pilotee variable, autour d'un axe de rotation, contenu dans l§ plan 
defini par les axes X de roulis et Y de tangage du satellite, chaque toupie,5 et 6 
etant mont6e rotative sur un cardan respectivement 7 et 8 orientable, par un 

15 moteur §lectrique . respectivement 9 et 10. autour d'un axe cardan Ai pu Az 
respectivement qui est parallele a I'axe Z de lacet. AInsl. on comprend qiie les 
moments cinetiques H^, elHz des gyrodynes 3 et 4 peuvent etre ortent§s 
ind6pendamment, et eventuellement simultanement, dans toutes les directions 
du plan (X, Y) par la rotation des cardans 7 et/ou 8 autour de leur axe cardan Ai 
20 ou Az respectif, tandis que la roue de reaction 2 delivre, compl^mentairement, 
des couples selon les directions +Z et -Z, en dehors du plan des moments 
cinetiques ^ 1, et^ 2 des gyrodimes 3 et 4. 

- Comme actionneurs secondaires, le systeme comprend egalement un 
ensemble d'actionneurs comme, par exemple, des magneto coupleurs. 
25 actionneurs de jets, ailerons refl6ciiissants orientables, ou tous autres 
actionneurs necessairement utilises ^ bord des satellites pour contrer les effets 
cumulatifs de couples perturbateurs extemes toujours presents en orbite. 

- Comme senseurs. le systeme comprend aussi un jeu de senseurs 
d'attitude extemes ou inertiels pemnettant de reconstituer les angles d'attitude et 
30 les vitesses angulaires du satellite par rapport ^ une reference 3-axes 



8 

delivrer des couples, dans les deux sens, hors du plan des moments cinetiques 
des gyrodynes (par exemple suivant les directions +Z et -Z), cet autre actionneur 
etant denomme actionneur principal suivant Z dans la suite de la description. La 
figure 3 reprfesente schematiquement un tel exemple de trois actionneurs 
principaux. 

Dans la rdalisalion representee sur la figure 3, d'un type notamment 
utilisable sur un satellite, dent la platefomrje est schematiquement representee en 
1 , ractlonneur principal suivant Z est une roue de reaction 2, d Vitesse de rotation 
variable et pilotee autour de I'axe Z, par exemple I'axe de lacet du satellite, tandis 
que les deux gyrodynes 3 et 4 ont chacun une toupie, respectivement 5 et 6, 
entramee en rotation, a une vltesse contrSlee, ie plus souvent constante mais 
pouvant §tre pilotee variable, autour d'un axe de rotation, contenu dans Ie plan 
defini par les axes X de roulis et Y de tangage du satellite, chaque toupie 5 et 6 
etant montee rotative sur un cardan respectivement 7 et 8 orientable, par un 
moteur eiectrique respectivement 9 et 10, autour d'un axe cardan Ai ou Aa 
respectivement qui est paralieie d I'axe Z de lacet. Ainsi, on comprend que les 
moments cinetiques Hi, eUIz des gyrodynes 3 et 4 peuvent etre orientes 
independamment, et 6ventuellement simultanement, dans toutes les directions 
du plan (X, Y) par la rotation des cardans 7 et/ou 8 autour de leur axe cardan Ai 
ou Aa respectif, tandis que la roue de reaction 2 deilvre, complementairement, 
des couples selon les directions +Z et -Z, en dehors du plan des moments 
cinetiques^ i.et^ 2 des gyrodynes 3 et 4. 

- Comme actionneurs secondaires, Ie systeme comprend egalement un 
ensemble d'actionneurs comme, par exemple, des magneto coupleurs, 
actionneurs de jets, ailerons refiechissants orientables, ou tous autres 
actionneurs necessairement utilises d bord des satellites pour contrer les effets 
cumulatlfs de couples perturbateurs extemes toujours presents en orbite. 

- Comme capteurs, Ie systeme comprend aussi un jeu de senseurs 
d'attitude extemes ou inertiels pemiettant de reconstituer les angles d'attltude et 
les vitesses angulaires du satellite par rapport a une reference 3-axes 



(geocentrique ou Inertielle ou autre), et mesurer ainsi les ecarts entre ces 
attitudes et vitesses reconstitutes et I'attitude et Vitesse desir^es du satellite 
suivant les trois axes, ainsi que des senseurs ntcessaires aux asservissements 
des actionneurs piincipaux et secondaires (mesures de la Vitesse de la roue 2, 
mesures des positions et vitesses de rotation des cardans 7 et 8 autour des axes 
cardan des gyrodynes 3 et 4, etc.) 

- Comma moyens de calcul. le systeme comprend en outre tout type 
d'organes de calcul (microprocesseurs, calculateure, DSP, ASIC, FPGA; 
microcontroleurs. circuits electroniques. etc.). pemiettant de produlre. sous forme 
num6rique ou analogique, ou mixte num6rlque et analogique, des signaux 
repr§sentatifs d'au molns les grandeurs suivantes : variables de consigne comme 
les angles d'attitude (ou le quaternion) du satellite, la vitesse angulaife du 
satellite. I'orientation inertielle d'un axe fixe en reptre satellite, consignes 
necessalres S la realisation de manoeuvres d'orientatlon du satellite (trajqctoire 
de consigne en attitude, vitesse. acceleration angulaire, profils temporelS des 
couples ou moments cin§tiques n6cessaires a la realisation de la manceijvre, 
etc), estimation de I'attitude et de la vitesse angulaire du satellite suivant le^ trois 
axes ^ partir des mesures des senseurs, ordres a envoyer aux actionneurs 
principaux et secondaires, etc. 

Dans la phase d'initiallsation du systeme, partant avantageusement d'une 
configuration oD les moments cinetiques des deux gyrodynes sent 6gaux et 
opposes (a = 180 degr6s), les actionneurs secondaires. et 6ventuellement le 
troisieme actionneur principal 2 suivant I'axe Z lorsqu'il est biaise et peut produire 
une composante de moment cinetique dans le plan (X, Y), sont mis en ceuvre, en 
parallele ou sequentiellement. pour cr6er un moment cinetique dans au moins 
une direction du plan (X. Y) pemiettant d'amener. par centre-reaction, de fagon 
simultanee ou s§quentielle. la paire de gyrodynes 3 et 4 dans une configuration 
ou I'angle a a une valeur suffisamment eloignee de 180 degrts sans toutefols 
etre nulle, le moment cinetique total de la paire de gyrodynes etant ainsi non nul 
et oppose au moment cinetique cre6 par les actionneurs secondaires. 
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Le biais de moment cin6tlque {^i+i72=^)dela paire de gyrodynes 
cre§ par a different de 180 degr6s peut §tre positionne avantageusement (mais 
non necessairement) seion la normale au plan orbital du satellite, afin de limiter 
les transferts de moment cinetique entre les gyrodynes pendant la phase 
5 opSrationnelle et pendant les basculements du satellite. 

Pour la meme raison, le biais de moment cinetique {H) de la paire de 
gyrodynes cree par a different de 180 degres peut §tre avantageusement 
compense par la projection dans le plan (X, Y) du moment cinetique cumule pour 
cet effet par le troisieme actionneur principal (figure 2b), de sorte que le moment 
10 cinetique total cumul§ par les actionneurs est nul. 

A titre d'illustration, une configuration redondante particuliere a deux 
gyrodynes et un troisieme actionneur principal constitue de deux roues de 
reaction mettant en oeuvre ce precede est presentee sur la figure 2b, ou Z1 et Z2 
designent les axes de rotation des deux roues de reaction, axes qui sont biaises 

15 par rapport a Z, et H\ , H'2 sont les vecteurs moments cinetiques, prodults par 
les deux roues de reaction, par pilotage de leur vitesse de rotation, de sorte a 

compenser le moment cinetique total Hde la paire de gyrodynes. 

D'ou, si H^-^Hz^H. alors H'z^-lti^ 

Une fois positionnee dans cette configuration ou a est non nul et different 
.20 de 1 80 degres, la paire de gyrodynes 3 et 4 peut etre utillsee tr§s simplement 
pour assurer la contrSlabilitd du satellite selon les axes X et Y, sans avoir a faire 
varier la vitesse d'une des deux toupies 5 et 6. 

En effet. comme represente sur la figure 4a, si (3i est Tangle entre ^1 et 

Taxe X et P2 Tangle entre i/ 2 et I'axe X, en faisant varier Pi et p2 d'un meme petit 
25 angle AP = APi = AP2 pendant le temps AT, a restant done constant, Teffet obtenu 

est de faire tourner le moment cinetique total H = H^-^Hz des deux gyrodynes 3 
et 4 autour de I'axe Z, en creant ainsi un couple AH/AT normal a^ (aux petits 
angles). 
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□•autre part, en faisant varler a (de a a a') tout en gardant fixe Corientation 
de la bissectrice de I'angle des moments cinellques:^i et (qui deviennent 
//i'et H:^ pour a'), autrement dit en toumant les gyrodynes 3 et 4 de telle sorts 
que APi = - AP2. comme represents sur la figure 4b. le moment cinetique total 
H=H,-^H2, qui devient H'^H,'^ H^, varie en nomie (de AH) . mals non pas 
en direction, creant ainsi un couple dans la direction de H ou de - H. 

Au total, en faisant varier ^ la fois et ind6pendamment Pi et P2 d'une 
quantity adequate APi et AP^. n'Importe quel couple peut etre cree tres 
rapidement selon n'Importe quelle direction dans le plan (X. Y), ce qui assure la 
contraiabllite totale selon (X. Y). ainsi que son quasi-decouplage avec le controle 
autour de I'axe Z aux petits angles et/ou faibles vitesses angulaires. assure par 
ractlonneur principal selon Z. . 

De cette fagon, le systeme de contrdle d'attltude du satellite utilise les 
actionneurs princlpaux (la paire de gyradynes 3 et 4 et le trolsl6me actionheur 
principal 2) comme moyen de contr6le nominal. 5 

En mode pointage fin (aux petits angles), a partir d'6carts observes ^ntre 
variables de consigne (attitude, vitesse anguiaire. pointage d'un ax^- de 
reference, etc) et variables estimees. I'organe de calcui.elabore des ordres ^ 
envoyer a ces actionneurs pour realiser les couples n6cessalres a la correction 
de ces ecarts. Les ordres envoyes peuvent etre de diverses natures. numSrique 
ou analogique, et porter sur diverses variables physiques, comme par exemple le 
courant a injecter dans les moteurs tels que 9 et 10 des axes cardan et de la ou 
des roues telles que 2 et des toupies 5 et 6. la position absolue ou relative des 
cardans tels que 7 et 8 en rotation autour des axes cardans, la Vitesse de rotation 
des cardan, la vitesse de rotation de la ou des roues 2 et toupies 5 et 6. etc. Leur 
effet aux petits angles est toujours de creer de petits couples autour des axes X 
Y Z permettant de stabiliser le satellite autour des variables de consigne. 

Avantageusement, la variation des angles et ^ est calculee et appliqu6e 
afin de realiser seule et en totality les asservissements desires suivant les axes X 



et Y, et ce a partir des Elements de principe presentes precedemment, qu'un 
homme de Part peut aisement utiliser pour deflnir les algorithmes precis a mette 
en oeuvre. L'acOonneur principal suivant Z (par exemple la roue de reaction 2 de 
la figure 3) est utilise pour r§aliser seul et en totality I'asservissement suivant 
I'axe Z, et ce d'une fagon notoirement independante aux petits angles. 

Le proced6 de I'invention permet la mise en place d'une strategie de 
desaturation du systeme. En effet, sous I'effet des couples perturbateurs 
extemes agissant continQment et de fagon cumulative, le moment cinetique total 
du s^t6me d'actionneurs principaux (gyrodynes 3 et 4 et roue 2) ne va pas 
cesser d'augmenter : le moment cin§tique du troisleme actionneur suivant I'axe Z 
(dans le cas d'au moins une roue de reaction 2) va avoir tendance § augmenter 
jusqu'S saturation, et la paire d'actionneurs gyroscopiques 3 et 4 aura tendance 4 
s'aligner en position a = 0, 6ventuellement en passant par la configuration non 
desirable a = 180 degres. Dans ce cas, le systeme devient incontrolable, il faut 
done limlter les excursions de la Vitesse de la roue 2 et la plage de variations de 
I'angle a dans des limltes acceptables (plage angulaire specifiee ne comprenant 
ni 0 ni 180 degres pour a) qui dependent du dimensionnement precis du 
systeme. Pour realiser effectivement cette d6saturation, des actionneurs 
secondaires sont utilises, sort en boucle ouverte, en estimant par exemple les 
couples perturbateurs orbitaux et en les compensant, soit en boucle fermee, soit 
en mixant ces deux solutions. A titre d'exemple, le systeme de controle envoie 
des ordres a ces actionneurs secondaires, qui ont pour effet de creer une 
variation de moment cinetique dans le meme sens que son augmentation 
observ6e, tout en maintenant bien sur les consignes d'attitude a leur valeur 
nominale. En reaction a ces effets, le systeme d'actionneurs principaux 2. 3 et 4 
ne peut qu'alleger son propre moment cinetique accumule, ce qui eloigne les 
actionneurs (gyrodynes 3 et 4 et trolsieme actionneur 2) de leur zone de 
saturation. 

A partir d'une configuration initiate des gyrodynes 3 et 4, dans laquelle a 
peut dtre proche de 180 degres, les manoeuvres aux grands angles sont 
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realisees avantageusement en mettant en cBuvre un procede analogue S celui 
decrit dans FR 2786 283. auquel on se referera pourtoutes precisions d ce sujet, 
et qui est incorpor6 dans le present memoire descriptif par vole de reference. 

Afin de reallser des manoeuvres de basculement rapide, le precede 
comprend avantageusement les etapes sulvantes selon lesqueiles : 

- on determine, a parlir de conditions initiates et finales du satellite en 
temies d'angles d'attitude. Vitesse angulaire et temps, une configuration de 
consigne de la paire de gyrodynes, eloignee des configurations slngulldres, c'est- 
d-dire des configurations pour lesqueiles Tangle (a) est nul ou egal ^180 degres. 
et posslblement un profil temporel de moment cln^tique suivant I'axe Z devant 
§tre realise par le trolsidme actionneur principal suivant I'axe Z. de telle sorte que 
I'echange de moment cinetique, pendant une duree impartie, entre le safellite. les 
deux gyrodynes amends dans ladite configuration de consigne, et le troisieme 
actionneur suivant I'axe Z provoque la manoeuvre d'attitude desiree, et 

- on amene de fagon simultanee, et posslblement Independante, 
I'orientatlon du cardan de chacun des gyrodynes dans son orientation dans la 
configuration de consigne, gr§ce a une consigne de position angulaire envoy6e 
en boucle ouverte dans un asservissement local en position angul&re des 
cardans, et 

- on realise de fagon simultanee et posslblement independante le profil de 
moment cinetique suivant I'axe Z en utillsant le troisieme actionneur principal 
suivant I'axe Z, avantageusement au moins une roue de reaction dont on fera 
varier la vitesse de rotation en consequence. 

Dans ce proc6d6, la r6-orientation des gyrodynes dans leur 
configuration de consigne se fera avantageusement de fagon trds rapide, et 
pourra de ce fait passer transitolrement par des positions slnguHeres (a=0 ou 180 
degres) sans que cela solt prejudlciable d la bonne tenue du controle d'attitude. 

La configuration de consigne des gyrodynes §tant choisle non 
singuliere. le syst^me reste contrdlable dans cette configuration, de sorte 
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qu'avantageusement, a partir d'ecarts observes dans la realisation du profil de 
manoeuvre par rapport a un profil de consigne predefini, on ajoute des 
commandes en boucle fermee aux consignes en boucle ouverte envoyees aux 
actionneurs principaux afin de reduire iesdits ecarts. 

L'eloignement de la configuration de consigne aux singularites sera choisi 
en fonction des reserves de controlabilite que le concepteur souhaitera avoir pour 
realiser le controle boucle fermee durant la manoeuvre. Pour une manoeuvre de 
basccilement donne, 11 sera toujours possible d'augmenter cet elofgnement en 
limitant par exemple la Vitesse maximum de basculement. 

Dans ce mode manoeuvre, le ralliement de la paire de gyrodyne d sa 
configuration de consigne se fait avantageusement de la fagon la plus rapide 
possible (les seules limitations 6tant la capacrte des moteurs des axes cardan 
des gyrodynes et la rigldite desdits gyrodynes), afin d'optlmiser la duree de la 
manoeuvre atnsi que sa realisation. 

Dans ce precede, la re-orientatlon rapide de la paire de gyrodynes dans sa 
configuration de consigne assure ressentiel du basculement du satellite. 
L'actionneur suivant Z est utilise simplement pour gerer au cours de la 

manoeuvre le transfer! du moment cinetique Initial (a t = to) H^^H^^+Hz^ de la 
paire de gyrodynes (du au biais entre Iesdits gyrodynes) depuis le plan (X, Y) 
vers Taxe Z, en totalite ou en partie selon la manoeuvre, de sorte que ce moment 

cinetique reste inertieL La manoeuvre etant connue, il est aise de reduire le 
profil temporel du transfert de moment cinetique k realiser avec l'actionneur 
principal suivant Taxe Z, de sorte que les couplages entre les axes X, Y et Z sent 
tres faciles a gerer selon notre procede. 

Le procede et le systdme de controle d'attitude 3 axes, selon Tinvention 
permettent ainsi, en minimlsant le nombre d'actionneurs principaux de type 
gyrodyne et done en permettant des gains importants en masse, puissance, 
volume, et couts, de controler des satellites pour lesquels une agilite est requise 
essentiellement suivant deux axes. 
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REVENDICATIONS 

1 . Procede de controle de I'attitude d'un satellite equipe d'un systeme de 
contraie d'attitude dans un trl§dre (X. Y, Z) de reference de posltlonnement du 
satellite, et comprenant au moins trois actionneurs dits prlncipaux, dont deux 
sont des gyrodynes ayant chacun une touple entraTn6e en rotation autour d'un 
axe de rotation fixe sur un cardan orientable autour d'un axe cardan 
perpendlculaire S I'axe de rotation de la toupie conrespondante et fixe par rapport 
au satellite, caract6ris6 en ce que: 

- on fixe les axes cardan des deux gyrodynes de sorte que ces axes 
cardans sont parall^les Tun a I'autre et i I'axe (Z). les vecteurs "moments 
cin6tiques {Hi, Hz ) des gyrodynes 6voluant dans le plan (X, Y), et formant 
entre eux un angle (a) qui par definition con-espond d un biais s = 180 - a entre 

les vecteurs moments cinetiques 0^^, H2) lorsque a est different de O et 180 
degres; 

- en plus des deux gyrodynes. on utilise en complement au tpoins un 
troisl6me actionneur principal, delivrant des couples dans les deux sens dans au 
moins une direction situee hors du plan (X, Y). de sorte que ce troisidme 
actionneur principal est dit actionneur principal suivant 1' axe (Z); 

- on imprime un biais (s) non nul entre les vecteurs moments cinetiques 
(//i. Hz) des gyrodynes, ledit biais (e) etant choisi de preference assez petit 
pour ne pas creer un moment dnStique interne trop Important a bord du satellite, 
et assez grand pour assurer la controlabilite du systeme de contr6le d'attitude 
suivant les trois axes (X. Y, Z) sans avoir necessairement k modifier la Vitesse de 
rotation de la toupie de I'un au moins des gyrodynes ; 

- on estime. a partir de mesures foumies par des senseurs utilises a bord 
du satellite . les variables cinematiques et dynamiques. qui sont necessalres pour 
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le contrdle d'attitude du satellite, comme par exemple les angles d'attitude et 
vitesses angulalres du satellite suivant les trois axes, 

- on calcule des variables de consigne, destinees a pemnettre de realiser 
des objectifs assignes au systeme de controle d'attitude du satellite, comme par 

5 exemple des basculements et polntages selon Tun au moins des trois axes du 
triedre (X, Y, Z); 

- S partir d'^carts entre lesdites variables estim^es et lesdites variables 
de consigne, on calcule, puts on envoie aux actionneurs principaux des ordres de 
commandos, destines a controler revolution desdits ecarts dans le temps, lesdits 

10 ordres de commando transmis aux gyrodynes comprenant au moins des ordres 
destines a faire varier {'orientation de leurs axes cardan, comme par exemple des 
consignes de position angulaire des cardans devant etre realisees par un 
asservissement local en position, ou des consignes en courant electrique devant 
etre injecte dans des moteurs d'orientation des axes cardan. 

15 2. Precede de contrSle selon la revendication 1 , caracterise en ce que, lors 
d'une phase d'initialisation du systeme de contrdle d'attitude, I'angle (a) entre les 

vecteurs moments cinetiques (ili. if 2) des deux gyrodynes est amene a une 
valeur sensiblement diff6rente de 180 degr6s, en utilisant au moins un actionneur 
secondaire, embarque sur le satellite en vue de modifier sensiblement et de 
20 fagon cumulative le moment cinetique dudit satellite dans au moins une direction 
du plan (X, Y), et/ou eventuellement Tactionneur principal suivant Taxe Z dans le 
cas ou celui-ci permet d'engendrer une composante de moment cinetique dans le 
plan (X, Y). 

3. Precede de contrdle selon la revendication 2, caracterisS en ce qu'on 
25 utilise, comme actionneur secondaire, Tun au moins des organes suivants : 
magneto-coupleurs, actionneurs a jet, actionneurs en couple de tout autre type, 
de preference s§lectionn§s panni ceux desdits organes precites, necessairement 
utilises a bord du satellite pour r6aliser d'autres operations que le mode normal 
d'operation du satellite. 
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4. Procede de controle d'attitude selon I'une des revendlcatlons 2 et 3. 
caracterise en ce qu'au molns un actlonneur est utilise pour engendrer des 
couples suivant un. deux ou trols axes du triddre de reference, dont Teffet 
conjoint avec le systdme de controle d'attitude du satellite est. simultanement ou 
sequentlellement. de modifier Tangle (a) entre les vecteure moment cin^tiques 
{H^ et Hi) des gyrodynes afin que ledit angle (a) reste dans une plage 
sp^clfiee, et/ou que, simultanement ou sequentlellement, ledit actlonneur 
principal selon I' axe (Z) puisse egalement etre desature, notamment lorsque ledit 
actlonneur principal selon I* axe (2) comprend au moins une roue de reaction 
dont le moment cinetique doit rester en module inferieur d une limlte donnee. 
6. Procede de contr6le selon Tune quelconque des revendlcatlons 1 a 4, 
caracterise en ce qu'on oriente le moment cinetique total des deux gyrodynes, 
resultant du bials entre les vecteurs moment cinetique (h^^ h^) desdits 
gyrodynes, dans une direction nonnale au plan orbital du satellite. 

6. Procede de contr6le selon Tune quelconque des revendlcations 1 h 5, 
caract6ris6 en ce qu'on compense le moment cinetique total de la^paire de 
gyrodyne. resultant du blals entre les vecteurs moment cin6tiques (h^^^h^) des 
deux gyrodynes. par la projection dans le plan (X, Y) du moment Ipeciflque 
cumul6 pour cet effet par ledit actlonneur principal suivant le troisieme axe (Z). 

7. Procede de controle selon I'une quelconques des revendication 1 a 6, 
caracterise en ce que : 

- on detemiine. ^ partir de conditions initiates et finales du satellite en 
temies d'angles d'attitude. Vitesse angulaire et temps, une configuration de 
consigne de la paire de gyrodynes. eloignee des configurations singulieres pour 
lesquelles I'angle (a) est nul ou egal a 180 degres. et possiblement un profil 
temporel de moment cinetique suivant I'axe 2 devant etre realise par le troisieme 
actlonneur principal suivant I'axe Z, de telle sorte que I'echange de moment 
cinetique. pendant une duree impartie. entre le satellite, tes deux gyrodynes 
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amends dans ladite configuration de consigne, et le trolsieme actionneur suivant 
Taxe Z, provoque la manoeuvre d'attitude desir§e, et 

- on amene de fagon simultanee, et possiblement independante, 
Torientation du cardan de chacun des gyrodynes dans son orientation de 
consigne, grace a une consigne de position angulaire envoyee en boucle ouverte 
dans un asservissement local en position angulaire des cardans, et 

- on realise de fagon simultan6e et possiblement ind6pendante le profil de 
moment cin§tique suivant i'axe Z en utilisant le troisieme actionneur principal 
suivant Taxe Z, avantageusement au moins une roue de reaction dont on fera 
varier la vitesse de rotation en consequence. 

8. Precede de controle selon la revendication 7 caracterise en ce que, a 
partir d'ecarts observes dans la realisation d'un profil de manoeuvre par rapport a 
un profil de consigne predefini, on ajoute des commandos en boucle fermee aux 
consignes en boucle ouverte envoyees aux actlonneurs principaux afin de reduire 
lesdits §carts. 
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